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Abstrakt 
Diplomová práce „Návrh letounu pro zástavbu hybridní pohonné jednotky“ je zaměřena 
na návrh letounu vhodného pro hybridní pohon. Současně se zabývá i nejvhodnějším 
umístěním jednotlivých komponent nutných pro tento pohon. Mezi tyto komponenty patří: 
spalovací motor, elektromotor, převodovka i uspořádání pohonné skupiny. Součástí 
závěrečné práce je i řešení uložení a uchycení navržených komponent: umístění a počet 
kontejnerů s bateriemi, návrh nového motorového lože vhodného pro hybridní pohonnou 
jednotku. V dílčí části diplomové práce je proveden i jednoduchý výpočet ekonomické 
návratnosti investice z pohledu koncového uživatele letounu s hybridní pohonnou 
jednotkou. 
 
Klíčová slova 
CS – LSA, motorové lože, elektromotor, REX 90, AustroEngine AE50R, KP 2U – Sova 
 
Abstract 
The master‘s thesis "Aircraft design for the installation of a hybrid powerplant" is 
focused on the design of the airplane suitable for hybrid powerplant. At the same time it is 
also deal with the most suitable location of the components necessary for this powerplant. 
These components are: a combustion engine, electric motor, gearbox and bed engine. Part 
of the master thesis is application-mount designed components: location and number of 
containers with batteries, a proposal for a new engine bed suitable for a hybrid powerplant. 
In the sub - section of the thesis is made a simple calculation of the economic return 
on investment from the perspective of the end-user aircraft with a hybrid powerplant. 
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1. Úvod 
 
V současnosti jsme svědky čím dál více kladeného důrazu na ekologii a šetrnost 
k životnímu prostředí. Tento trend se týká také letecké dopravy a létání všeobecně. Přestože 
letecký průmysl lze označit za poměrně konzervativní, přesto je otázka ekologičnosti 
pohonu letadel a nahrazování současných leteckých motorů motory k přírodě šetrnějšími na 
čelních místech v žebříčku priorit většiny firem. Tento trend se nevyhýbá ani skupině 
všeobecného letectví (General Aviation – zkratka GA). Důkazem budiž snahy firmy 
Pipistrel a jejího stroje Pipistrel Taurus G4 poháněného čistě elektromotorem, Daimond 
Aircraft Industries, která ve spolupráci s firmou Siemens a EADS postavila stroj 
DA36 E - Star 2 s hybridním pohonem či na Leteckém ústavu FSI VUT vyvinutý letoun 
VUT 051 Ray poháněný jen elektromotorem.  
Navzdory mnoha technologickým demonstrátorům a experimentálních letounů 
poháněných čistě jen elektrickou energií je dnes a i v blízké budoucnosti téměř nemožné 
vyvinout baterie, které by svojí kapacitou umožňovaly letounům jen s elektromotorem, byť 
se pouze přiblížit, letovým výkonům ke strojům s klasickým pohonem. Z tohoto důvodu 
se koncepce hybridního pohonu jeví jako zcela ideální možnost pro snížení ekologické 
zátěže od letecké dopravy a zároveň pro zachování dostatečných letových výkonů. 
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2. Netradiční pohony v letectví 
 
S rozvojem letecké dopravy se pozornost obrací na pohony letadel. Pístové motory 
pohánějící většinu letounů v kategorii General Aviation neprošly výraznou změnou několik 
desítek let, přičemž jejich největší nevýhodou je poměrně nízká účinnost a neekologičnost. 
Spolu s tenčícími se zásobami ropy a její velmi volatilní cenou je logická snaha se závislosti 
na ropě zbavit a přijít s pohonem, který je ekologický a zároveň finančně výhodnější 
a vysoce účinný ve srovnání se spalovacím motorem.  
 
2.1 Vodíkové palivové články 
 
Mezi první takovéto pohony, se kterými bylo experimentováno, patří vodíkové palivové 
články. První seriózní návrh pro použití v letectví se objevil již v roce 1945 z dílny pana 
A. Lemmonoma. Palivové články lze rozdělit dle několika kritérií jako například pracovní 
teplota, výkon a druh elektrolytu. Pokud vezmeme dělení dle pracovní teploty, existují 
palivové články, [23]: 
a) Nízkoteplotní  
b) Středně teplotní  
c) Vysokoteplotní 
Nízkoteplotní články dále lze rozdělit na: 
1) Alkalické 
2) Membránové 
3) Metanolové 
 
 
2.2 Elektřina 
 
Elektrický pohon letadel patří bezesporu k těm perspektivnějším, často zmiňovaným 
a pravděpodobně nejvíce vyvíjeným pohonům vůbec. Jeho největší předností je vysoká 
ekologičnost, velmi tichý chod, což ocení především provozovatelé letounů v blízkosti 
městské zástavby a samotní obyvatelé v blízkosti letišť, spolu s nízkým počtem součástí 
motoru, které jsou sníženy dle typu konstrukce motoru až o 90 %. Nízký počet částí motoru 
znamená nízké nároky na údržbu a tím pádem také nízké provozní náklady. 
Naopak mezi nevýhody, značně omezující rozvoj elektricky poháněných letounů je 
poměrně nízká doba vytrvalosti letounu, která se pohybuje většinou pouze okolo jedné 
hodiny. Tento handicap poměrně významně souvisí s možností uskladnění elektrické 
energie na palubě letounu. I dnešní moderní baterie jsou poměrně těžké a hustotou energie 
se zdaleka nepřibližují klasickým palivům. V případě vyřešení tohoto významného 
handicapu lze očekávat rychlý rozmach elektroletů a nahrazení spalovacích motorů 
elektrickými, alespoň v kategorii General Aviation. 
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3. Letouny s netradičním pohonem 
 
3.1 DA36 E – Star 2 
 
Letoun DA36 E- Star 2 je dvoumístný letoun vyrobený v kooperaci firem Diamond 
Aircraft, EADS a Siemens jako následovník letounu DA36 E-Star. Letoun vychází původně 
z celokompozitového motorizovaného kluzáku Diamond Aircraft HK36 Super Dimona 
(rozměry viz.tabulka). Ve verzi E – Star 2 se pohonná jednotka skládá z elektromotoru 
o konstantním výkonu 65 kW (během vzletu má motor dočasně výkon 80 kW), baterií 
a Wankelova motoru, který slouží pouze k dobíjení baterií v průběhu ustáleného letu, díky 
čemuž se významně prodlužuje možná doba letu. Start probíhá jen pomocí baterií 
a elektromotoru, což činí letoun extrémně tichým a je tedy vhodným i na letiště v blízkosti 
městské zástavby. Samotný elektromotor váží pouhých 13 kg a s měrným výkonem 
5 kW.kg-1 patří ke špičce současné technologie. Tento letoun je již druhý v pořadí, první 
technologický demonstrátor byl postaven již v roce 2011, nicméně výkony stroje nebyly 
dostatečné a i pohonná jednotka byla těžší o 100 kg. Dle oficiálního vyjádření firmy 
Siemens letoun DA36 E-Star 2 spotřebuje o 25% méně paliva než letouny s klasickým 
pohonem, produkuje o 25% méně emisí při zachování doletu, který konkuruje klasickým 
letounům stejné kategorie, [7]. 
 
Obrázek 1: DA 36 E-Star 2 [7] 
 
Tabulka 1: Parametry letounu DA 36 E- Star 2,[7] 
Délka 7,28 m 
Výška 1,9 m 
Rozpětí 16,33 m 
Max. vzletová hmotnost 770  kg 
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3.2 VUT 051 Ray 
 
Letoun Ray vychází z letounu VUT 001 Marabu, dvoumístného středoplošníku 
s kompozitovým trupem a celokovovým křídlem a vodorovnou ocasní plochou. Ocasní 
plochy jsou uspořádány do tvaru T. Zásadní změnou u letounu je oproti VUT 051 Marabu 
pohonná jednotka. Tu tvoří elektromotor o maximálním výkonu 55 kW a baterie o celkové 
kapacitě 102 Ah a nominálním napětí 324 V spolu s trojlistou, na zemi stavitelnou vrtulí. 
Maximální vzletová hmotnost VUT 051 Ray je 600 kg, [14]. Další technické parametry 
uvádí Tabulka 2. 
 
 
Tabulka 2: Charakteristické parametry VUT 051 Ray,[14] 
Rozpětí 9,9 m 
Délka 8,133 m 
Výška 2,447 m 
Max. vzletová hmotnost 600 kg 
Předpokládaná doba letu 1,5 h 
 
 
 
 
Obrázek 2: Letoun VUT 051 Ray [13] 
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3.3 Evektor Sportstar Epos 
 
Letoun Sportstar Epos vychází z celokovového letounu Sportstar vyráběného 
společností Evektor. Oproti klasickému letounu Spotstar se liší v instalované pohonné 
jednotce, kterou je elektromotor o výkonu 75 kW, chlazený kapalinou a o hmotnosti 
pouhých 20 kg. Motor je vyrobený společností Rotex Electric. Energie motoru je převáděna 
na trojlistou kompozitovou vrtuli. Motor je řízen elektronickou řídící jednotkou pro 
maximální využití energie. Baterie lze snadno nabíjet přímo ze standartní zásuvky, případně 
lze nabíjet i z externí stanice připojené na třífázovou síť o napětí 400 V, čímž dojde ke 
zkrácení doby nabíjení o 50 %. 
Tabulka 3: Charakteristické parametry Evektor Sportstar Epos, [12] 
Rozpětí 10,462 m 
Délka 5,980 m 
Výška 2,476 m 
Max. vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 
(bez akumulátorů) 
285 kg 
Hmotnost kontejneru s bateriemi 53 kg 
 
 
Obrázek 3: Detailní pohled na motorový prostor - SportStar Epos [12] 
 
 
Obrázek 4: SportStar Epos [12] 
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4. Požadované parametry navrhovaného letounu, cíle práce 
 
4.1 Stavební předpis a jeho hlavní požadavky 
 
Letoun bude navržen dle předpisu EASA CS – LSA, předpisu pro lehké sportovní 
letouny. Předpis je možné použít pro letouny se vzletovou hmotností do 600 kg a jedním 
motorem, pro maximálně dvě osoby. Pádová rychlost bez klapek je dle předpisu maximální 
možná 83 km.h-1. Akrobatický provoz není povolen. Provozní násobky n při obratech nesmí 
být menší než 4 u kladného násobku a -2 při záporném násobku. Důležitou částí předpisu, 
které je nutné věnovat zvýšenou pozornost při případné výrobě a budoucí certifikaci, 
je vzhledem k pohonu letounu část předpisu o pohonné jednotce a část zabývající 
se elektrickou instalací letounu. V těchto oblastech by bylo nutné provést kontrolu 
navrženého řešení, zda beze zbytku splňuje stavební předpis. 
 
 
4.2 Cíle práce 
 
Cílem práce je navrhnout letoun s hybridním pohonem a s letovými výkony 
přibližujícím se konvenčním letounům. Jedním z dílčích cílů je i minimalizace provozních 
nákladů letounu, přičemž maximální hmotnost letounu by neměla překročit 600 kg, jelikož 
letoun by měl být certifikován dle předpisu CS – LSA, dovolující maximální vzletovou 
hmotnost 600kg. Dalším dílčím cílem je i nenáročnost na pilotáž a údržbu se zastavěnou 
hybridní pohonnou jednotkou. Hybridní jednotka by spolu s akumulátory měla být snadno 
dostupná a zároveň by mělo býti možné vybité baterie poměrně rychle a bez komplikací 
vyměnit za plně nabité. V neposlední řadě je cílem diplomové práce celková cena celého 
letounu by neměla výrazně převyšovat průměrnou cenu ultralehkých a velmi lehkých 
sportovních letounů. Samotné využití letounu je plánováno pro výcvik pilotních žáků na 
motorových letounech kategorie UL a LSA, pro leteckou turistiku a sportovní létání. 
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5. Hybridní pohony 
 
Hybridním pohonem rozumíme pohon jednoho stroje více druhy pohonu. V současnosti 
se jedná především o kombinaci elektromotoru, baterií a spalovacího motoru. Cílem 
hybridního pohonu je využití jednotlivých výhodných dílčích vlastností pro různé režimy 
pohonu stroje spolu s možností rekuperace energie. Tento systém má však také několik 
nevýhod. Mezi velmi omezující použití v současné době v letectví patří především vyšší 
hmotnost hybridního pohonu oproti samotnému spalovacímu motoru spolu s větším 
požadavkem na prostor. Ovšem pokud tyto nevýhody vyřešíme, získáme stroj s nižší 
spotřebou pohonných hmot, nižšími emisemi a tedy vyšší ekologičností než současné 
pohony, nehledě na fakt, že tyto pohony snižují spotřebu omezených zásob fosilních paliv. 
 
5.1 Koncepce hybridních pohonů 
 
Rozlišujeme dva základní druhy hybridních pohonů:  
a) Paralelní 
b) Sériový 
Pokud použijeme paralelního uspořádání, tvořeného spalovacím motorem, mechanickou 
převodovkou a elektrickým strojem (schopný pracovat ve dvou režimech – elektromotoru 
nebo generátoru), musíme počítat s tím, že otáčky spalovacího motoru jsou pevně 
korelovány s rychlostí pohybu stroje a také nejsme schopni plně optimalizovat pracovní 
oblast spalovacího motoru. Na druhou stranu je možná jízda pouze na akumulátor, případně 
mohou pracovat a dodávat výkon oba motory zároveň. Další významnou výhodou tohoto 
uspořádání je vyšší účinnost oproti sériovému uspořádání. [5],[6]. 
 
 
Obrázek 5: Paralelní hybridní systém pohonu 
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V případě sériového uspořádání jsou spalovací motor a elektromotor řazeny 
za sebou a spalovací motor zde slouží pouze jako zdroj energie pro elektromotor či 
baterie. Patrně největší nevýhodou paralelního uspořádání je však nižší účinnost při 
vyšších výkonech oproti sériovému uspořádání. Naopak výhodou, kterou toto 
uspořádání přináší je spalovací motor pracující v oblasti nejvyšší účinnosti. [5],[6]. 
 
 
Obrázek 6: Sériový hybridní systém pohonu 
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6. Akumulátory elektrické energie 
 
V současnosti jsou nejrozšířenějším typem akumulátory elektrochemické, avšak 
elektrickou energii lze skladovat i v tzv. superkapacitorech, případně i v mechanických 
akumulátorech (např. setrvačníky). Jelikož poslední dvě možnosti jsou nevhodné 
pro použití v letectví, bude dále rozebrány elektrochemické akumulátory.  
V sektoru hybridních automobilů se používá několik typů elektrochemických 
akumulátorů, přičemž lze konstatovat, že stejné baterie můžeme použít i v sektoru letectví:  
 
 a) Nikl – Metal Hydridové 
 b) Lithium – Iontové 
 c) Lithium – Polymerové 
 d) Lithium – Air 
 
Nejmodernějším typem baterií, které si získávají oblibu v komerční sféře, jsou 
akumulátory typu Lithium – Polymer, vyznačující se vysokou hustotou energie a nepatrně 
nižší hmotností oproti článkům typu Li – Ion, avšak na druhou stranu zabírají o něco větší 
objem než Li – Ion baterie. Nespornou výhodou pro komerční použití je také nejvyšší počet 
nabíjecích cyklů ve srovnání s ostatními typy a také delší dobou, po kterou se akumulátory 
udrží nabité. Poměrně velkou nevýhodou tohoto typu akumulátorů je vysoká cena. [23]. 
Ve fázi výzkumu jsou akumulátory Lithium – Air, přičemž prozatím se ukazuje, 
že jejich kapacita by mohla být 5 – 10 krát větší při stejné hmotnosti, tudíž baterie je schopna 
téměř konkurovat benzínu co se týče hustoty energie. Hlavním problémem je však 
reaktivnost Lithia s vodou, tudíž v elektrolytu, vzduchu, nesmí být ani molekula vzdušné 
vlhkosti. Dalším problémem je nízký počet nabíjecích cyklů. Tudíž jejich průmyslové 
využití je velmi vzdálené a nelze s nimi v dohledné budoucnosti počítat. [24]. 
 
6.1 Výběr baterií pro hybridní pohon 
 
Vzhledem k současné situaci na trhu s bateriemi se jeví pro použití v letectví jako 
nejvhodnější baterie Lithium – Iontové. I přes určité nevýhody jako: stárnutí baterie a s tím 
spojený pokles kapacity baterie bez ohledu na to zda je baterie používána či nikoliv, 
v případě nesprávného používání (přebíjení, zkratování apod.) hrozí nebezpečí 
samovznícení či exploze, pokud dojde k poklesu napětí baterie pod stanovenou hranici 
uvedenou výrobcem, je baterii velmi těžké znovu oživit. Pravděpodobnější je situace, 
že baterie je zničena. I přesto výhody těchto baterií převažují nad uváděnými nevýhodami. 
Mezi hlavní výhody patří minimální paměťový efekt, velmi nízké samovybíjení, poměrně 
vysoké nominální napětí a i vysoký počet nabíjecích cyklů, přičemž počet cyklů se zvyšuje, 
pokud nenecháme baterii vybíjet na samou spodní hranici pracovního napětí. 
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Po průzkumu trhu byly zvoleny baterie Eagle Tac 3 400 mAH s následujícími 
parametry: 
Tabulka 4: Parametry baterie Eagle Tac,[11] 
Název: EagleTac 3400 (Panasonic - NCR 18650B) 
Délka: 68 mm  
Průměr: 18.5 mm  
Hmotnost: 47 mm  
Kapacita: 3 400 mAh  
Nominální napětí: 3.6 V  
Nevybíjet pod napětí: 2.5 V  
Vybíjecí proud: 6.2 A  
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7. Volba koncepce hybridního pohonu 
 
Z důvodu hmotnostního omezení a zároveň konstrukční složitosti sério – paralelního 
hybridního pohonu je nutné se rozhodnout mezi paralelním hybridním a sériovým 
hybridním pohonem.  
Jak již bylo uvedeno výše, sériové uspořádání je výhodné pro spalovací motor, jelikož 
pracuje v oblasti nejvyšší účinnosti. Sériové uspořádání se využívá již v automobilovém 
průmyslu pro jízdu nižšími rychlostmi a pro pohyb po městě. Při potřebě vyšších výkonů 
efektivita tohoto druhu uspořádání klesá.  
Paralelní uspořádání se více blíží klasickému pohonu. Toto uspřádání umožňuje práci 
obou motorů zároveň, např. při potřebě vysokého výkonu během vzletu a stoupání, 
a v případě běžného letu v cestovní výšce může jako pohon být použit spalovací motor nebo 
pokud je elektromotor dostatečně výkonný, tak pouze elektromotor napájený z baterií, 
případně může opět dojít ke kombinaci pohonů. Paralelní řešení se začíná prosazovat 
již v automobilovém průmyslu, hlavně u užitkových vozů, jelikož se ukazuje v případě 
vyšších výkonů až o 30 % účinnější než uspořádání sériové.  
Na základě zhodnocení těchto faktů byla zvolena paralelní koncepce pohonu. 
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8. Výběr letounu pro hybridní pohon 
 
8.1 Požadované charakteristiky a vlastnosti letounu 
 
Jak již bylo řečeno v kapitole výše, požadavkem je letoun s hybridním 
pohonem, s poměrně vysokým doletem a vysokými letovými výkony, možností využití pro 
leteckou turistiku či výcvik nových pilotů. Maximální vzletová hmotnost letounu by neměla 
přesáhnout šest set kilogramů a certifikace letounu se předpokládá dle předpisu CS – LSA. 
 Pro možné dosažení požadovaných parametrů by měl letoun splňovat následující body: 
· Nízký odpor letounu 
· Dvoumístná kabina letounu s dvojím řízením (pro možnost výcviku) 
· Možnost provozu z nezpevněných travnatých ploch 
· Dostatečná statická i dynamická stabilita (s letounem budou létat i nezkušení 
piloti začátečníci, tudíž nestabilní letoun náročný a pilotáž není žádoucí) 
· Nezáludná a příjemná pilotáž, letoun by měl varovat pilota (třesení letounu, 
snížení sil v řízení apod.) při překročení kritického úhlu náběhu a přiblížení 
se pádové rychlosti (zdůvodnění - viz předchozí bod) 
· Dostatečný výhled z kabiny letounu 
· Snadné a pohodlné nastupování do letounu 
· Snadná údržba (snadná výměna komponent, lehce přístupný motorový 
prostor s možností svěšení jednotlivých částí bez demontáže ostatních, 
snadné tankování, jednoduše vyměnitelné a přístupné kontejnery 
s bateriemi) 
 
8.2 Koncepce letounu 
 
Pro nízký odpor letounu se jeví jako nejvhodnější volba letoun se sedadly za sebou, 
tzv. tandemové uspořádání, se zatahovacím podvozkem.  Pro snadné nastupování 
do letounu by bylo nejvhodnějsí volbou hornoplošné uspořádání. Nevýhodou 
hornoplošníku je naopak problematické tankování paliva a kontrola křídla při případném 
poškození. Naopak v případě hornoplošníku je umožněn výhled bezprostředně pod letoun, 
avšak v případě zatáčky si u této koncepce pilot zakryje křídlem výhled do zatáčky. 
U dolnoplošné koncepce je tomu přesně naopak. Uspořádání ocasních ploch bylo zvoleno 
klasické, pro ocasní plochy do tvaru T či hluboké předsazení VOP – pro toto řešení není 
důvod, naopak by pouze komplikovalo konstrukční řešení. Certifikován by měl být 
v kategorii LSA či VLA, jelikož přírůstek hmotnosti baterií, elektromotoru a dalšího 
vybavení je poměrně značný a již dnes při provozu ultralehkých letounů dle UL 2 dochází 
k přetěžování letounů, kdy je na palubě pilot plus cestující. Další zařízení na palubě by tedy 
způsobilo přetížení letounu daleko za hranicí maximální vzletové hmotnosti a vedlo 
k hrubému porušení předpisu, přičemž by nebylo vyloučeno ani katastrofické ukončení letu 
při takovém přetížení. 
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Na základě uvedeného rozboru je pro hybridní pohon vybrán letoun koncepce: 
· Dolnoplošník 
· Klasické ocasní plochy 
· Zatahovací podvozek 
· Kategorie LSA  
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9. Návrh a řešení letounu pro hybridní pohon 
 
V současnosti návrh nového letounu je velice náročnou úlohou, ať již z hlediska času 
nebo z počtu osob podílejících se na návrhu letounu a následné konstrukci prototypu. 
S přihlédnutím na finanční náklady pro společnost, která se rozhodne navrhnout, vyrobit 
a zcertifikovat nový letoun se jeví jako vhodné nejdříve provést alespoň základní průzkum 
trhu letounů v kategorii LSA či VLA, zda se letoun požadovaných vlastností již nevyrábí 
či není vyvíjen.  
 
9.1 Průzkum trhu 
 
Po průzkumu trhu lze konstatovat, že letoun splňující všechny definované požadavky 
na trhu s letouny LSA nenalezneme a ani v tuto chvíli není vyvíjen. Je tedy jasné, že pokud 
není cílem vyvíjet a stavět zcela novou konstrukci, bude nutné přistoupit ke kompromisu, 
co se týče požadavků. V úvahu přichází tři letouny.  Prvním je letoun KP 2U Sova, druhým 
letoun Blackshipe Prime LS verze a třetím je letoun zmíněný v úvodní části práce, 
VUT  051 Ray.   
 
9.1.1 VUT 051 Ray 
 
Letoun VUT 051 Ray splňuje všechny body kromě bodu požadujícího zatažitelný 
podvozek a klasické ocasní plochy. Jelikož se jedná již o postavený letoun a nikoliv o novou 
konstrukci, neexistuje zde problém s dimenzováním nosných prvků na SOP pro uchycení 
VOP, tudíž nesplnění tohoto bodu je poměrně nevýznamné. Problémem se naopak jeví 
nezatahovací podvozek a zároveň také motor letounu umístěný poměrně vysoko 
nad těžištěm, což může způsobovat problémy při prudké změně otáček pohonné jednotky, 
kdy může dojít k samovolnému klopení letounu. Problémem je zároveň neexistence 
zavazadlového nebo jiného prostoru pro umístění bateriových kontejnerů. Posledním 
mínusem letounu Ray je neexistence sériové výroby, letounu je veden pouze jako 
experimental kategorie LSA. Data pro letoun jsou uvedeny v tabulce v kapitole 3. 
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9.1.2 Blackshape Prime LS 
 
Sportovní letoun Blackshape Prime LS je výrobkem italské firmy, vlastněné 
mezinárodním finančním holdingem. Jedná se o jednomotorový pístový letoun se sedadly 
v tandemovém uspořádání dolnoplošného uspořádání a klasickým uspořádáním ocasních 
ploch, se zatahovacím podvozkem.  Letoun splňuje všechny vytyčené požadavky. Nicméně 
již po zběžném zhodnocení je patrný problém s prostorem pro baterie a také problém 
s centrážemi, v případě že je cílem zachovat dvě místa v letounu. Základní data shrnuje 
tabulka: 
 
Tabulka 5: Charakteristické parametry BlackShape Prime LS, [15] 
Délka 7,18 m 
Výška 2,41 m 
Rozpětí 7,94 m  
Max. vzletová hmotnost 600 kg 
Pohonná jednotka Rotax 912 ULS3 
Maximální užitečné zatížení 240 kg 
 
 
Obrázek 7: Letoun BlackShape Prime LS [15] 
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9.1.3 KP 2U – Sova 
 
Letoun KP 2U – Sova splňuje všechny požadované body kromě bodu tandemového 
uspořádání. Tento bod splňuje jen v menší míře, protože sedadla jsou vedle sebe, posunuta 
vzájemně o 0,2 m. I toto posunutí však umožnilo zúžení trupu a tím pádem zmenšení čelního 
průřezu a z toho vyplývajícího odporu trupu. Letoun má i zavazadlový prostor, kam lze bez 
větších potíží umístit bloky baterií a je sériově vyráběn v kategorii LSA. 
 
 
9.1.4 Konečný výběr letounu 
 
Z důvodů výše popsaných byl letounem pro hybridní pohonnou jednotku zvolen letoun 
KP 2U Sova splňující zadané parametry.  
Zároveň rozhodnutí použít již vyvinutý letoun umožní věnovat větší důraz na samotný 
návrh a zástavbu hybridní pohonné soustavy, jelikož nebude navrhován zcela nový letoun, 
ale dojde pouze k modifikaci již vyráběného letounu. Dojde také ke snížení finanční 
náročnosti projektu a v neposlední řadě toto rozhodnutí a následný projekt může čerpat 
ze synergického efektu tohoto spojení. 
 
9.2 KP 2U Sova 
 
Letoun KP 2U – Sova lze spatřit na nebi od roku 1996 a patří tedy již k osvědčeným 
konstrukcím. Spadá do kategorie ultralehkých letounů, je tedy navrhován a stavěn dle 
předpisu UL případně LSA, u kterého je maximální vzletová hmotnost zvýšena na 600 kg.  
Jedná se o celokovovou konstrukci, dolnoplošného uspořádání se zatahovacím 
podvozkem příďového typu. Typový certifikát letoun získal v roce 1997 a od té doby prošel 
úspěšnou certifikací v řadě zemí.  Zajímavostí letounu, která však významně přispívá 
k vynikajícím výkonům letounu, je pravé sedadlo posunuté 200 mm dozadu oproti levému 
sedadlu. Toto posunutí umožnilo navrhnout užší trup, snížit tak čelní odpor letounu a zvýšit 
tím pádem výkony letounu. Sova je vybavena Fowlerovou klapkou, což umožňuje pilotovi 
přistávat při velmi nízkých rychlostech. Technickou specifikaci letounu shrnují následné 
tabulky.[22] 
Tabulka 6: Geometrické charakteristiky letounu KP 2U Sova 
Rozpětí 9,9 m 
Délka 7,1 m 
Výška 2,5 m 
Plocha křídla 11,85 m2 
Střední aerodynamická tětiva 1,274 m 
Plocha VOP 2,28 m2 
Plocha SOP 1,17 m2 
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Tabulka 7: Hmotnostní charakteristiky letounu KP 2U Sova a jeho provozní násobky 
Prázdná hmotnost 320 kg 
Maximální hmotnost 544 kg 
Max. přední centráž 22 % 
Max. zadní centráž 32 % 
Maximální provozní násobek + 4 
Minimální provozní násobek - 2 
 
Tabulka 8: Rychlostní charakteristiky letounu KP 2U Sova 
Rychlost vs0 62 km/h 
Rychlost vs1 78 km/h 
Rychlost va 156 km/h 
Rychlost vc 180 km/h 
Rychlost vh 240 km/h 
Rychlost vne 260 km/h 
Rychlost vd 288 km/h 
 
Tabulka 9: Geometrické parametry křídla letounu KP 2U – Sova 
Plocha křídla  S = 11,85 m2 
Rozpětí celkové  b = 9,90 m 
Rozpětí efektivní bef. = 9,60 m 
Úhel vzepětí centroplánu Γcentr. = 0° 
Úhel vzepětí vnějšího křídla  Γkr. = 6° 
Úhel šípu centroplánu  
ccentr. = 0° 
Úhel šípu vnějšího křídla (k 25%) 
ckr. = 0,8° 
Hloubka centroplánu  c0 = 1,5 m 
Hloubka koncového profilu (vztažné křídlo)  ck = 0,8294 m 
Hloubka střední geometrické tětivy křídla  cSGT = 1,234 m 
 
Tabulka 10: Geometrické parametry vztlakové mechanizace křídla letounu KP 2U – Sova 
Plocha klapky Skl = 0,7 m2 
Rozpětí klapky bkl = 1,8 m 
Kořenová hloubka klapky ckl 0 = 0,435 m 
Koncová hloubka klapky ckl k = 0,34288 m 
Výchylky klapky pro vzlet ηkl-10 = 10 0 
Výchylky klapky pro přistání ηkl-35 = 35 0 
 
Tabulka 11: Geometrické parametry křidélka letounu KP 2U – Sova 
Plocha křidélka  Skřid = 0,553 m2 
Rozpětí bkřid = 1,8 m 
Hloubka křidélka – kořenová  ckřid 0 = 0,355 m 
Hloubka křidélka – koncová ckřid k = 0,259 m 
Výchylka křidélka – dolů  
x d  = 16 0 
Výchylka křidélka – nahoru 
x n  = -23 0 
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Obrázek 8: Letoun KP 2U Sova, [16] 
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Obrázek 9: Systémový výkres křídla letounu KP 2U Sova, [22] 
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9.3  Volba spalovacího motoru 
 
Letoun K 2U – Sova je standardně osazen spalovacím motorem firmy Rotax. Motory 
této firmy patří ke špičce v oboru, poskytují dostatečný výkon pro většinu existujících 
ultralehkých letounů při nízké hmotnosti samotného motoru, jedná se o dlouhodobě 
prověřený výrobek se servisní podporou silné mezinárodní firmy. I přes tyto nesporné klady 
motor firmy Rotax nebyl zvolen jako spalovací motor pro hybridní letoun. Důvodem 
je především příliš vysoký výkon pro hybridní letoun, který nebude letoun schopen celý 
využít, ve srovnání s jiným typem motoru – AE50R – vychází o přibližně deset kilogramů 
těžší, přičemž hmotnost spolu s výkonem jsou pro letoun v oblasti hybridního pohonu 
stěžejní faktory. Jak již z textu patrně vyplývá, spalovacím motorem byl zvolen motor 
rakouské firmy AustriaEngine AE – 50R. Jedná se o Wankelův motor certifikovaný 
evropskou agenturou pro civilní letectví EASA, přičemž do současnosti je používán 
především jako pomocný motor pro kluzáky různých firem, počet vyrobených kluzáků 
s tímto motorem přesáhl již sedm set kusů, tudíž lze tvrdit, že se jedná o již prověřený motor. 
Max. výkon motoru se pohybuje okolo 40 kW, vše samozřejmě záleží na atmosférických 
podmínkách, suchá hmotnost motoru je 28 kg. Parametry motoru shrnuje tabulka. [17] 
Tabulka 12: Parametry spalovacího motoru AustroEngine AE50R, [17] 
Maximální trvalý výkon 37,3 kW 
Pracovní otáčky pro maximální trvalý výkon 7 750 
Výkon při cestovním režimu 35,8 kW 
Pracovní otáčky během cestovního režimu 7 100 
Hmotnost (včetně palivové pumpy, generátoru, 
chladící kapaliny apod.) 
32 kg 
Chlazení Kombinované 
 
Samozřejmě je možné namítnout, že motorů používaných u ultralehkých a lehkých letounů 
je mnohem více než zde uvedený Rotax jako jsou například různé konverze původně 
automobilových motorů apod. Tyto motory zde nejsou vůbec uvedeny z důvodu vysoké 
hmotnosti a tedy nepoužitelnosti pro tento typ letounu. 
 
 
Obrázek 10:: Spalovací motor AustroEngine AE50R [17] 
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9.4  Volba elektromotoru 
 
Elektromotor bude pracovat při vzletu spolu se spalovacím motorem, tudíž celkový 
výkon těchto dvou motorů musí umožnit bezpečný vzlet. Pro tuto koncepci pohonu letounu 
musí mít také dostatečný výkon pro udržení horizontálního letu a nejlépe také pro stoupavý 
let, při co nejmenších rozměrech a velmi nízké hmotnosti.  
Množství průmyslových elektromotorů je více než dostatečné, bohužel problémem 
je opět hmotnost motoru.  Po prozkoumání trhu s elektromotory a seznámením 
se s projektem EPOS firmy Evektor a.s byla shledána jako nejperspektivnější firma Rotex 
Electric, dodávající elektromotor právě pro letoun EPOS o výkonu 60 kW a hmotnosti 
pouhých cca  20 kg, [9]. Jedním z dalších z řešení je nechat si takový elektromotor vyvinout 
a vyrobit na zakázku, tak jako v případě letounu VUT 051 Ray.  Vývojové náklady na motor 
by v případě sériové výroby bylo možné promítnout do ceny sériových motorů. Poslední 
možností je použití elektromotoru vyvinutého pro zmiňovaný VUT 051 Ray. 
Po zhodnocení všech parametrů, dostupnosti a cenových nákladů byl zvolen motor 
Rotex Electric Rex – 90, použitý u letounu EPOS. Tento motor zvítězil nejnižší hmotností, 
vysokým výkonem a také tím, že již byl vyzkoušen na letounu a to dokonce jako jediný 
druh pohonu. Další výhodou tohoto výkonného motoru je možnost v případě potřeby nebo 
volby letět jen na elektropohon. Tudíž možnost jak snížit spotřebu spalovacího motoru a tím 
i snížit náklady na letovou hodinu se zde významně rozšiřuje, nehledě na budoucnost, 
kdy v případě že budou vyvinuty vysoce výkonné baterie o velmi nízké hmotnosti, bude 
velmi snadné změnit letoun na elektrický. Parametry zvoleného elektromotoru shrnuje 
tabulka: 
Tabulka 13: Parametry elektromotoru REX 90, [9] 
Maximální výkon motoru 60 kW 
Pracovní napětí motoru 250 – 360 V 
Pracovní otáčky motoru 1800 - 2300 
Hmotnost 17 kg 
Chlazení Vzduch 
 
 
Obrázek 11: Elektromotor REX 90,[9] 
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9.5 Převodovka výkonu s redukcí otáček spalovacího motoru   
 
Převodovka umístěná před elektromotorem a spalovacím motorem musí zajistit přenos 
výkonu od spalovacího motoru, elektromotoru, pracujících zároveň i jednotlivě, přičemž 
druhý zdroj výkonu může být nefunkční či odpojen, na vrtuli bez velkých ztrát. Zároveň 
by měla převodová soustava být co nejjednodušší pro minimální riziko poruchy 
a pro  snadnou údržbu. Také musí zajistit, aby při běhu spalovacího motoru byly dobíjeny 
baterie pro elektromotor v případě, že energie v bateriích klesne pod určitou mez. 
V neposlední řadě je též velmi důležité zajistit redukci otáček spalovacího motoru na otáčky 
umožňující efektivní využití vrtule. Následující tabulka shrnuje, jaké kombinace pohonu 
a dobíjení musí převodovka umožnit. 
Tabulka 14: Nutné funkce převodovky 
Spalovací motor Elektromotor Dobíjeny baterie 
Ano Ano Ne 
Ano Ano Ano 
Ano Ne Ano 
Ano Ne Ne 
Ne Ano Ne 
 
I v tomto případě existuje více možností jak tento případ řešit. Prvním, avšak poměrně 
náročným, je návrh, vývoj a výroba vlastní převodové skupiny. Druhou, efektivnější 
možností, je použít již existující prověřenou převodovku a tu „pouze“ upravit pro potřeby 
hybridního pohonu. Úprava by zjednodušeně spočívala v připojení dalšího zdroje pohonu, 
našem případě elektromotoru, do převodového ústrojí.  Další nutnou úpravou by prošly 
i hřídele spojující elektromotor, spalovací motor s převodovkou. Na tyto hřídele by byly 
umístěny třecí spojky, umožňující zapojení či odpojení jednoho ze zdrojů i k (od) již 
jednomu běžícímu pohonu.  
Na obrázku 14 můžeme vidět převodovou skříň po úpravě. Originální převodovou skříň 
motoru Rotax na schematickém obrázku 13 představuje spodní světle hnědá část 
s vystupující hřídelí pro vrtuli. Horní světle žlutá část je nově navržena a ukrývá dvě 
ozubená kola. Ozubené kolo v horní části má výstup na hřídel elektromotoru, přičemž 
ozubené kolo ve spodní části zajišťuje převod na původní reduktor motoru Rotax 
a tím pádem přenos hnací síly na vrtuli. 
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Obrázek 12: Standardní převodovka motoru Rotax 912, [10] 
 
 
Obrázek 13: Upravená převodovka pro hybridní pohon motoru Rotax 912 
 
9.6 Nabíječka baterií 
 
Jelikož baterie nemají dostatečnou kapacitu pro zásobování elektromotoru energií 
po celou dobu letu, je nutné baterie dobíjet pro opakované použití během letu. K tomu 
je nutné na palubě letounu mít nabíječku o dostatečném výkonu a zároveň nízké hmotnosti 
a vysoké účinnosti. Na trhu je poměrně velké množství produktů, bohužel velmi mnoho 
je jich nedostatečného výkonu či jsou příliš těžké. Jednou z možností je se spokojit s delším 
časem nabíjení nebo je možné nabíječku zdvojit a tím dosáhnout vyššího výkonu. Jedním 
z produktů, který by přicházel v úvahu je produkt firmy Brusa o výkonu 3,7 kW a hmotnosti 
6,3 kg. [19] 
 
 
Obrázek 14: Nabíječka firmy Brusa, [19] 
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9.7 Uspořádání hybridní pohonné jednotky a celého letounu 
 
Výsledné uspořádání hlavních komponent nové pohonné skupiny má za cíl snadný 
přístup k jednotlivým součástem, jejich rychlou kontrolu či výměnu v případě závady 
a především udržet spolehlivost a bezpečnost na úrovni původního letounu či ji ještě zvýšit. 
Dalším kritériem uspořádání by měla být i možnost náhrady motoru firmy AustroEngine 
AE50R za motor firmy Rotax bez vlivu na typ, umístění a uchycení zbylých komponent. 
Tato možnost by zcela nepochybně rozšířila řady potenciálních zákazníků se zájmem 
o přestavbu letounu na hybridní pohon. Všechny tyto požadavky by měly být splněny při 
minimálních zásazích do primární konstrukce letounu, tj. konstrukční změnou by prošlo 
pouze motorové lože, případně kapotáž motorového prostoru. 
Po zběžné prohlídce komponent a prostoru pro uložení vyplynuly celkem dvě možnosti 
uložení, pokud chceme splnit všechny požadavky uvedené výše. První možností je uložení 
obou pohonných jednotek nad sebou. Tento způsob má výhodu v umístění všech rotujících 
částí v rovině souměrnosti letadla, snadnějším uchycení jednotlivých částí a také konstrukce 
motorového lože je snažší. Nevýhodou tohoto uspořádání je naopak nutnost překapotování 
motorového prostoru, jelikož tento způsob zástavby má vyšší stavební výšku, než je prostor 
motoru. Tím se také lehce sníží zorný úhel pilota a tím pádem změny dozná výhledový 
diagram. 
Druhou možností zástavby je umístění obou motorů vedle sebe a převodovou skupinu 
umístit podélně a nikoliv vertikálně jako v předchozím případě a jak je zvykem. Tento 
přístup by však nepřinášel ani výhodu v zachování původní kapotáže a navíc by rotující 
části neležely v rovině souměrnosti letounu. Dalším problémem by bylo komplikovanější 
uchycení komponent a i konstrukce motorového lože. 
 Pro účely práce bylo zvoleno uložení motorů nad sebou. 
Zároveň je nutné vyřešit synchronizaci obou motorů v případě, že jeden z nich již 
dodává výkon na vrtuli a druhý se teprve připojuje. V případě, že jeden z motorů má nižší 
otáčky, došlo by k určité nechtěné ztrátě výkonu u motoru, který již dodával energii. Tento 
problém, je řešen počítačovou kontrolní jednotkou, která zajistí zapojení motorů 
v optimálním okamžiku při zajištění minimálních ztrát. Zároveň umožní mít pouze jednu 
plynovou páku ovládající výkon obou motorů s přepínačem pro tři polohy. V první poloze 
se o optimální využití energie z baterií a spalovacího motoru bude starat právě počítačová 
řídící jednotka, případně lze pomocí přepínače a jeho zbylých dvou poloh na přípusti motoru 
přepínat mezi ovládáním spalovacího motoru a elektromotoru přímo pilotem, přičemž 
servomechanismus umožňuje řídící jednotce ovládat výkon spalovacího motoru dle 
pokynů. 
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Obrázek 15: Uspořádání motorů nad sebou 
 
Obrázek 16: Uspořádání motorů nad sebou    
 
 
 
 
Obrázek 17: Schéma řízení výkonu hybridní pohonné jednotky
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Obrázek 18: Uspořádání komponent hybridního pohonu a posádky
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9.8 Konstrukční řešení motorového lože 
 
Konstrukční řešení musí splňovat podmínky již uvedené výše, tj. snadný přístup 
k jednotlivým součástem a jejich rychlou kontrolu či výměnu v případě závady. 
 
Motorové lože lze rozdělit na dva typy, lože prutové či lože nosníkové. V této práci 
je navrženo prutové lože s trubkovým rámem, ve kterém je uložen spalovací motor, přičemž 
k rámu jsou uchyceny další komponenty. Prutové lože je následně uchyceno k protipožární 
přepážce. Pro zajištění snadné montáže a jednoduchou vyměnitelnost je nejvhodnější, 
pokud každý z agregátů bude uchycen nezávisle na ostatních komponentech. 
 
Protipožární přepážka má celkem pět bodů pro uchycení motorového lože. Jejich polohu 
a rozměry protipožární přepážky znázorňuje obrázek. Na spalovacím motoru firmy 
AustroEngine  jsou celkem čtyři uchycovací body přibližně v polovině délky motoru. 
Elektromotor má celkem čtyři body pro uchycení, umístěné na kružnici se středem ve středu 
motoru. Převodovka projde modifikací, během které budou vytvořeny celkem čtyři body 
pro uchycení. 
 
Pro uchycení spalovacího motoru bylo rozhodnuto vytvořit rám, na který bude motor 
uchycen přes silentbloky a teprve tento rám uchytit pomocí prutového lože k protipožární 
přepážce. Důvodem pro toto řešení je fakt, že uchycení prutů lože přímo ke spalovacímu 
motoru by vedlo ke komplikovanějšímu tvaru jednotlivých prutů, aby nedocházelo 
ke kolidování prutu se samotným motorem, nehledě na fakt, že přesnou polohu závěsů 
nebylo možné zjistit a jejich poloha je tedy odhadnuta z dostupné dokumentace. Zároveň 
toto řešení umožní snadnou demontáž v případě výměny motoru či jeho svěšení kvůli revizi 
a ani nemusí být demontovány další části.  
Samotný rám je uchycen k přepážce šesti pruty, přičemž spodní část rámu 
je demontovatelná, aby bylo možné sejmout spalovací motor.  Ke spojení obou částí rámu 
dojde zasunutím spodní části rámu do horní části, jelikož spodní část rámu má menší 
průměr, přičemž k zajištění spojení je použito celkem čtyř šroubů s korunovými maticemi. 
 
Elektromotor je připevněn pomocí čtyř šroubů a silentbloků k desce, která je přivařena 
k nástavbě k části základního rámu, navržené právě pro tento způsob. Tento způsob opět 
umožňuje snadnou demontáž či náhradu elektromotoru bez velkých komplikací a zároveň 
zajišťuje dostatečnou tuhost. 
 
Převodovková skříň je uchycena celkem čtyřmi šrouby přes silentbloky tlumící vibrace 
a přes plechové konzoly, které jsou přivařeny k prutovému loži, které 
je uchyceno k základnímu rámu. Převodovku lze tedy snad uvolnit, aniž by bylo nutné 
jakékoliv jiné svěšení komponent. 
 
Tato řešení uchycení umožnilo redukovat křížení prutů v motorovém prostoru 
na minimální množství, při odebrání všech stupňů volnosti a zachování dostatečné tuhosti 
uchycení všech komponent. Zároveň byl dodržen cíl snadné demontáže jednotlivých prvků. 
 
Celé motorové lože je vyrobeno z trubek z oceli 14 331, což je ocel ekvivalentní oceli 
L – ROL z bývalé Poldi Kladno. Ocel je podmíněně svařitelná s parametry uvedenými 
v tabulce, [20]:  
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Tabulka 15: Mechanické vlastnosti oceli L-ROL (14 331),[20] 
Označení 
Střední složení 
[%] 
Stav Rm [MPa] Rp0.2 [MPa] 
Tažnost 
[%] 
L – ROL (14 331) 
0,32 C; 1,0 Cr; 
1,0 Mn; 1,1 Si 
.7 1080 - 1270 930 12 
 
 
 
Obrázek 19: Koncept motorového lože 
 
 
Obrázek 20:Princip spojení horní a spodní části rámu - vlevo před zasunutím, vpravo po zasunutí 
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Obrázek 21: Detail lože převodky – levá strana 
 
 
Obrázek 22: Detailní pohled na místo zavěšení elektromotoru a převodovky 
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Obrázek 23: Motorové lože se zavěšenými komponentami 
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9.9 Potřebné výkony 
 
9.9.1 Typový let 
 
 Typový let definuje typický profil letu konkrétního letounu. Zároveň pro tento typ letu 
musí být navrženy komponenty daného letounu. Navrhovaný letoun s hybridním pohonem 
patří do cvičné a sportovní kategorie, tudíž je předpokládané využití pro navigační lety, tak 
i lety po okruhu letiště při výcviku pilotního žáka.  
Typový navigační let předpokládá dobu trvání po dobu 240 minut a bude probíhat 
ve výšce 900 m. Znázorněn je na obr.18. Fáze vzletu (a) i stoupání (b) bude proveden při 
činnosti obou motorů, přičemž po nastoupání letové výšky bude rychlost letu udržována 
na hodnotě 120 km.h-1 (c) a činnost spalovacího motoru bude ukončena a let bude probíhat 
pouze mocí elektromotoru do doby, než dojde k vyčerpání energie z baterií na stanovenou 
mez. Poté bude spuštěn elektromotor a baterie budou dobíjeny na maximální možnou 
kapacitu. Po nabití baterií bude elektromotor opět zapojen a spalovací motor vypnut a let 
bude čistě na elektrický pohon. Při klesání (d) a během přistávacího manévru (e) budou 
baterie dobíjeny. Během tohoto typového letu jsou předpokládány 3 nabíjecí cykly.  
Naopak typový výcvikový let bude probíhat po dobu 15 minut a let po okruhu bude 
proveden ve výšce 300 m a je na obr. 19. Vzlet (a) i stoupání (b) budou opět provedeny 
za činnosti obou motorů, přičemž po ukončení stoupání (c) bude spalovací motor vypnut 
a let bude probíhat pouze na baterie a elektromotor, během příblížení (e) na přistání a klesání 
(d) budou baterie dobíjeny. Během tohoto typového letu je předpokládán jeden nabíjecí 
cyklus. 
 
 
 
Obrázek 24: Typový navigační let 
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Obrázek 25: Typový výcvikový let 
 
 
 
Doba stoupání do operační výšky v případě navigačního letu: ݐ௦ଵ ൌ݄௢ଵݓ  ݐ௦ଵ ൌͻͲͲ͵ ൌ ͵ͲͲݏ 
 
Doba stoupání do operační výšky v případě výcvikového letu: ݐ௦ଶ ൌ݄௢ଶݓ  ݐ௦ଶ ൌ͵ͲͲ͵ ൌ ͳͲͲݏ 
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9.9.2 Minimální potřebný výkon  
 
Minimální potřebný výkon je výkon zajišťující horizontální let letounu při stanovené 
rychlosti. V tomto případě byla minimální rychlost letu stanovena na vmin = 94 km.h-1, což 
je o cca 34 % vyšší rychlost než rychlost pádová bez vztlakové mechanizace. Tato rychlost 
již zajišťuje bezpečný horizontální let. Výška letu byla stanovena na 0 m MSA 
a pro  maximální vzletovou hmotnost mMTOW = 600 kg. S rychlostí samozřejmě dochází 
k růstu minimálního potřebného výkonu, stejně jako i minimální potřebná rychlost pro 
horizontální let se s rostoucí výškou zvyšuje. Minimální potřebný výkon byl stanoven 
z diagramu pro letoun Skyleader 600, což je letoun, který je upravenou verzí 
letounu  KP  –  2U Sova. 
 Z diagramu byl stanoven minimální potřebný výkon Ppmin = 12 000 W. 
 
 
Obrázek 26: Závislost potřebného výkonu Pp[kW] na rychlosti letu v [km.h-1],[3] 
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9.9.3 Minimální potřebný výkon – stoupavý let 
 
Minimální výkon pro stoupavý let stanovíme jako součet minimální potřebného výkonu 
pro horizontální let Ppmin, který jsme určili v předchozí kapitole a potřebného přebytku 
výkonu pro stoupavý let danou stoupací rychlostí Ppmins. Stoupací rychlost w = 3 m.s-1 má 
dvojnásobnou velikost oproti požadavku předpisu CS – LSA.  Vyšší stoupací rychlost než 
požaduje předpis, byla stanovena především pro zachování dostatečné stoupací rychlosti 
i během možného použití letounu ve vyšších nadmořských výškách, provozu během 
vysokých teplot či například při vlekání větroňů. 
 Přebytek výkonu ΔP, kterým letoun musí disponovat, určíme ze vztahu: 
 ݓ ൌοܲܩ ൌ൐οܲ ൌ ݓǤ ܩ ൌ ݓǤ݉Ǥ ݃ οܲ ൌ ͵Ǥ ͸ͲͲǤ ͻǡͺͳ ൌ ͳ͹͸ͷͺܹ 
 
Minimální potřebný výkon pro stoupavý let je tedy: ௣ܲ௠௜௡௦ ൌ ௣ܲ௠௜௡ ൅οܲ ௣ܲ௠௜௡௦ ൌ ͳʹͲͲͲ ൅ ͳ͹͸ͷͺ ൌ ʹͻ͸ͷͺܹ 
 
 
9.9.4 Minimální výkony jednotlivých součástí pohonné soustavy 
 
Výše uvedené vypočítané výkony musí být dosaženy při měření na „vrtuli“.  
Elektromotor i spalovací motor, stejně jako baterie musí dodávat o několik desítek procent 
vyšší výkon, jelikož část výkonu je ztracena během mechanických ztrát v komponentech 
(tření apod.) a zároveň je vhodné z hlediska bezpečnosti mít komponenty dimenzovány 
s přebytkem výkonu.  
 
V této části budou komponenty počítány pro cestovní let o rychlosti vc = 120 km.h-1, tj. 
vc = 33,333 m.s
-1.  
Pro tuto rychlost byl stanoven minimální potřebný výkon z diagramu o hodnotě:  
Ppminc = 14 000 W. 
Účinnost převodové skupiny má hodnotu ηpřevod. = 0,83 
Účinnost vrtule má hodnotu ηvrtule = 0,8 
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Pohonná soustava tedy musí dodávat minimální výkon při zahrnutí ztrát v převodové 
skupině a ztrát na vrtuli: 
 
௣ܲ௢௛௢௡Ǥ௦௞௨௣Ǥ ൌ ௣ܲ௠௜௡௖ߟ௣â௘௩௢ௗǤǤ ߟ௩௥௧௨௟௘ 
௣ܲ௢௛௢௡Ǥ௦௞௨௣Ǥ ൌ ͳͶͲͲͲͲǡͺ͵ǤͲǡͺ ൌ ʹͳͲͺͶܹ 
 
V případě, že by celý potřebný výkon dodával pouze spalovací motor, byla by to 
konečná hodnota potřebného výkonu pro cestovní let, pokud by nebyly během letu 
zapojeny nabíječky nabíjející baterie letounu. V případě použití nabíječek je nutné 
připočíst k potřebnému výkonu spalovacího motoru Ppohon.skup. i výkon nutný 
pro nabíječky. 
Pokud by let probíhal v čistě elektrické konfiguraci, tj. pohon by zajišťoval pouze 
elektromotor, je při výpočtu potřebného výkonu baterií počítat i se ztrátami výkonu 
na elektromotoru.  
 
Potřebný výkon baterií by byl tedy při účinnosti elektromotoru ηelm. = 0,95: 
௕ܲ௔௧Ǥ ൌ ௣ܲ௢௛௢௡Ǥ௦௞௨௣Ǥߟ௘௟௠Ǥ  
௕ܲ௔௧Ǥ ൌʹͳͲͺͶͲǡͻͷ ൌ ʹʹͳͻͶܹ 
 
V následující části budou komponenty počítány pro stoupavý let o rychlosti vc = 100 
km.h-1, tj. 27,778 m.s-1 a vertikální stoupací rychlosti w = 3 m.s-1. Pro tyto parametry 
je potřebný výkon: 
 
Minimální výkon pro let o rychlosti 100 km.h-1 je:  
 ௣ܲ௠௜௡ଵ଴଴ ൌ ͳʹ͵ͲͲܹ 
Potřebný výkon pro stoupání byl určen v předchozí části a výsledný potřebný výkon 
je tedy stanoven dle vzorce: ௣ܲ௦௧Ǥ ൌ ௣ܲ௠௜௡ଵ଴଴ ൅οܲ ௣ܲ௦௧Ǥ ൌ ͳʹ͵ͲͲ ൅ ͳ͹͸ͷͺ ൌ ʹͻͻͷͺܹ 
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Další výsledky jsou určeny dle stejných vzorců a se stejnými předpoklady jako 
v předchozí části, jsou zde tedy uvedeny pouze konečné výsledky:  
௣ܲ௢௛௢௡Ǥ௦௞௨௣Ǥ௦௧Ǥ ൌ Ͷͷͳͳ͹ǡͶ͹ܹ 
V případě, že by celý potřebný výkon dodával pouze spalovací motor, byla by to 
konečná hodnota potřebného výkonu pro cestovní let, pokud by nebyly během letu 
zapojeny nabíječky nabíjející baterie letounu. V případě použití nabíječek je nutné 
připočíst k potřebnému výkonu spalovacího motoru Ppohon.skup.st. i výkon nutný 
pro nabíječky. 
Pokud by let probíhal v čistě elektrické konfiguraci, tj. pohon by zajišťoval pouze 
elektromotor, je při výpočtu potřebného výkonu baterií počítat i se ztrátami výkonu 
na elektromotoru.  
Potřebný výkon baterií by byl tedy při účinnosti elektromotoru ηelm. = 0,95: ௕ܲ௔௧Ǥ௦௧Ǥ ൌ Ͷ͹ͶͻʹǡͲ͹ܹ 
 
Jak je tedy vidět, výkon potřebný pro stoupavý let při stanovené rychlosti o více než 
polovinu přesahuje výkon baterií a pro stoupavý let bude tedy nutné zajistit pohon 
elektromotorem i spalovacím motorem. 
 
9.9.5 Výpočet baterií 
 
Baterie budou počítány pro horizontální let cestovní rychlostí vc = 120 km.h-1: 
V prvé řadě je nutné stanovit minimální počet baterií: 
Aby bylo dosaženo maximálního provozního napětí i při nejnižším dovoleném napětí, 
musí být počet sériově zapojených baterií v jednom bloku: ݊௕௔௧Ǥ ൌ ௘ܷ௟௠Ǥܷ௕௔௧Ǥ  ݊௕௔௧Ǥ ൌ͵ͺͲʹǡͷ ൌ ͳͷʹ 
  Počet baterií v jednom bloku musí být 152 kusů. 
 
Minimální potřebný výkon baterií pro cestovní let je Pbat = 22 194 kW., přičemž během 
provozu nesmí dojít k překročení stanovených parametrů baterií jako je minimální napětí 
a vybíjecí proud, což v našem případě je Umin. = 2,5 V a vybíjecí proud Imax.bat. = 6,2 A 
a i přesto baterie musí dodat potřebný výkon pro cestovní let.  
 Elektrický výkon lze stanovit ze vzorce: ܲ ൌ ܷǤ ܫ 
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Pokud tedy rovnici upravíme a vyjádříme si proud I, za P dosadíme potřebný výkon Pbat. 
a za U dosadíme provozní napětí elektromotoru, dostaneme hodnotu vybíjecího proudu, 
které musím dosáhnout paralelním zapojením bateriových bloků: ܫ௩௬௕Ǥ ൌ ௕ܲ௔௧Ǥ௘ܷ௟௠Ǥ ܫ௩௬௕Ǥ ൌʹʹͳͻͶ͵ͺͲ ൌ ͷͺǡͶܣ 
Počet bloků zapojených paralelně, aby nedošlo k překročení vybíjecího proudu baterií, 
při použití baterií vybraných v kapitole 6.1, stanovíme ze vzorce: ݊௕௟௢௞ ൌ ܫ௩௬௕Ǥܫ௩௬௕Ǥ௕௔௧Ǥ ݊௕௟௢௞ ൌͷͺǡͶ͸ǡʹ ൌ ͻǡͶʹ ൌ൐ ͳͲ 
 
 Minimální počet bloků zapojených paralelně je tedy 10. 
 Energie v bateriích nutná pro 15 - ti minutový let stanovena dle vzorce: ܧ௖ ൌ ௕ܲ௔௧ǤǤ ͳͷ͸Ͳ ܧ௖ ൌ ʹ͵ͷ͸ͲǤ ͳͷ͸Ͳ ൌ ͷͺͻͲܹ݄ 
Pro dosažení vyšší životnosti baterií bude však využitelná energie z baterií snížena 
o 50  %. Využitelná energie z baterií má potom hodnotu:  ܧ௏௬௨āǤ ൌܧ௖ Ǥ Ͳǡͷ ܧ௏௬௨āǤ ൌ ͷͺͻͲǤ Ͳǡͷ ൌ ʹͻͶͷܹ݄ 
 
Pro 15 – ti minutový let je tedy potřebná kapacita baterií: ܥ௣௢௧âǤ ൌ ܧ௖௘ܷ௟௠ ܥ௣௢௧âǤ ൌ͸ͻͷͲ͵ͺͲ ൌ ͳͷǡͷ 
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Na základě předchozích výpočtů určíme minimální počet paralelně zapojených bloků 
nutných pro stanovený let: ݊௕௟௢௞ ൌܥ௣௢௧âǤܥ௕௔௧Ǥ  ݊௕௟௢௞ ൌͳͷǡͷ͵ǡͶ ൌ Ͷǡͷͷ ൌ൐ ͷ 
Minimální počet bloků je 5. 
 
 
9.10 Volba umístění a počtu kontejnerů s bateriemi 
 
Počet kontejnerů má přímý vliv na vytrvalost letounu, dolet a další jeho výkony. 
Zároveň vyšší počet bateriových kontejnerů zvyšuje výrazně hmotnost letounu a velmi 
významně ovlivňují rozložení hmot a centráží letounu. Požadavky na vysokou vytrvalost 
a vysoký dolet jsou tedy v rozporu s požadavkem na minimální hmotnost. Posledním 
limitujícím faktorem je vnitřní prostor letounu, kam lze kontejnery umístit. Je zde nutné 
najít kompromisní řešení vhodné pro dané užívání letounu.  
Při umístění kontejnerů je cílem co nejmenší ovlivnění centráže a polohy těžiště již 
existujícího a certifikovaného letounu, logické je tedy umístění poblíž těžiště letounu. V této 
oblasti se nachází zavazadlový prostor pro zavazadla cestujících. Po patřičných úpravách 
a zesíleních je tedy toto místo vhodné pro umístění kontejnerů nejen z důvodu polohy blízko 
těžišti, ale také z hlediska velikosti prostoru pro kontejnery. 
Jelikož v ČR i v zahraničí jsou hybridní či elektrické letouny poměrně vzácným druhem 
a jsou to především experimentální stroje komerčních firem, případně univerzit, které 
si chrání své know – how, je obtížné získat konkrétní specifikace daných letounů. Z těchto 
důvodů je využito zkušeností s vývojem a výrobou elektroletu VUT 051 Ray, přičemž pro 
navrhované bateriové kontejnery slouží jako základ blok 152 kusů baterií o rozmístění 19 
x 8 baterií, což přibližně odpovídá bloku o rozměrech cca 437 x 185 x 70 mm.  
Vzhledem k poměrně vysoké váze baterií nebudou baterie umístěny do jednoho 
kontejneru, ale naopak pro snadnější manipulaci, kontrolu a výměnu vybitých baterií za plně 
nabité baterie, bylo rozhodnuto umístit do jednoho kontejneru pět bloků baterií a využít 
zkušeností s již zkonstruovanými kontejnery pro letoun VUT 051 Ray ze kterých budou 
kontejnery pro baterie vycházet. U kontejneru s pěti bloky baterií je počítáno s rozměry 
přibližně 455 x 200 x 365 mm a hmotností cca 39,5 kg. Vzhledem k šířce trupu v místě 
zavazadlového prostoru, která činí 1 120 mm, byl stanoven počet kontejnerů pro tento 
letoun na dva kusy a tedy celkem 10 bloků baterií. 
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Tabulka 16: Parametry jednoho bateriového bloku 
Délka 425 mm 
Výška 190 mm 
Šířka 75 mm 
Počet baterií v bloku 100 ks 
Přibližná hmotnost bloku včetně baterií 7,3 kg 
 
Tabulka 17: Parametry jednoho bateriového kontejneru (tj. 5 bloků) 
Délka 460 mm 
Výška 225 mm 
Šířka 335 mm 
Počet baterií v kontejneru 760 ks 
Přibližná hmotnost kontejneru včetně 
baterií 
39,5 kg 
 
 
Obrázek 27: Bateriový blok z letounu VUT 051 Ray, [18] 
 
9.10.1 Chlazení baterií a nabíječky 
 
Neoddělitelným jevem, který nastává při vybíjení i nabíjení baterií je vznik tepla. Tento 
jev komplikuje uložení baterií, jelikož je nutné udržet baterie v určitém teplotním rozmezí 
tak, aby nedošlo k poškození článků nebo v krajním případě nedošlo k požáru baterií 
či výbuchu. Z tohoto důvodu je nutné, aby jednotlivé bloky mely v sobě zabudován 
teploměr s digitálním výstupem pro vyhodnocení stavu řídící jednotkou a případně i pro 
upozornění pilota na přehřátí baterií. Zároveň je vhodné baterie umístit do prostoru, který 
je možné chladit proudícím vzduchem během letu a pojíždění. 
Vstupy pro chladící vzduch lze umístit buďto po stranách letounu na úrovni baterií 
nad křídlem letounu nebo naopak na spodní část trupu letounu mezi kola hlavního 
podvozku. Všechny vstupy jsou vyrobeny jako NACA vstupy. 
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Boční vstupy nad křídlem mají výhodu v poloze vzhledem k dráze, ze které letoun 
startuje, jelikož jsou poměrně vysoko nad zemí, tudíž nejsou otvory nasávány nečistoty, 
tráva apod., které dále necirkulují do prostoru s bateriemi. Poměrně značnou komplikací 
je však fakt, že vzduch v tomto případě proudí spíše po stranách baterií a nedostane se do 
středních částí kontejnerů kde je teplota nejvyšší a je tedy tato místa chladit nejintenzivněji.  
Tento problém lze odstranit umístěním chladiče na spodní stranu trupu letounu. Nevýhodou 
umístění na spodní straně trupu je možné znečištění chladícího vzduchu prachem, 
nečistotami a biologickým materiálem, což by mohlo snižovat životnost baterií a zvyšovat 
naopak riziko poruchy či zkratu. Tento problém lze alespoň částečně řešit filtrem, čistícího 
proudící vzduch. 
Z výše uvedených důvodů se jeví výhodnější využít chladiče umístěného pod trupem, 
který by měl zajistit vyšší účinnost chlazení, nicméně vše by bylo nutné ověřit 
experimentálně či pomocí CFD simulace. Z tohoto důvodu jsou v kapitole 9.7 Uspořádání 
hybridní pohonné jednotky a celého letounu nakresleny oba uvažované vstupy chlazeni 
v místě předpokládaného umístění. 
 
9.11 Hmotnostní rozbor 
 
V této části je proveden předběžný hmotnostní rozbor letounu, na základě kterého bude 
následně proveden odhad centráží. Každá z uvedených součástí má uvedenou hmotnost 
v kilogramech a také vzdálenost těžiště součásti od počátku souřadného systému. Hmotnosti 
lze stanovit několika způsoby: 
a) Pomocí údajů uváděných výrobcem – údaje jsou velmi přesné (např. motor, 
vrtule…). 
b) Výpočtem – určení pomocí 3D modelu u součástí kde je známa konstrukce 
a rozměry. 
c) Vážením – především u součástí, které jsou převzaty z jiných již vyráběných letounů 
a součástí. 
d) Odhadem – pro součásti které jsou konstruovány později a zohledňuje se zde 
nepředpokládaný přírůstek hmotnosti (nátěr, balast…). 
Jednotlivé součásti budeme řadit do celkem tří skupin, přičemž do čtvrté skupiny bude řadit 
užitečné zatížení:  
1) Výstroj letounu 
2) Pohonný systém  
3) Konstrukce draku 
4) Užitečné zatížení 
 
 
 
 
 
47 
 
Tabulka 18: Hmotnostní rozbor letounu před a po modifikaci 
Přidané komponenty do letounu Odebrané komponenty z letounu 
Spalovací motor 
AutroEngine AE 50R 
32 kg Rotax 912 UL 70 kg 
Elektromotor REX 90 20 kg Motorové lože 5 kg 
Převodová skupina 15 kg   
Baterie + nabíječka 80 kg   
Nabíječka 5 kg   
Motorové lože 10 kg   
Celkem: 162 kg Celkem:  73 kg 
 
Z tabulky uvedené výše je tedy patrné, že by letoun s hybridní pohonnou jednotkou měl 
být těžší o přibližně 89 kg než letoun původní. 
 
 
9.12 Odhad centráží 
 
Poloha centráže, tedy poloha těžistě vůči střední aerodynamické tětivě, je jeden z velmi 
důležitých parametrů ovlivňujících řiditelnost a stabilitu letounu. Výpočty centráží byly 
provedeny pro různé hmotnostní případy a pro různá obsazení letounu posádkou. Všechny 
výpočty byly provedeny v programu Excel společnosti Microsoft. 
 ݔ் ൌߑ݉௜ݔ௜݉ ሾ݉݉ሿ ܥ ൌ ሺݔ் െݔ௖ௌ஺்ሻܿௌ஺்  Ǥ ͳͲͲሾΨሿ 
 
Hmotnost posádky letounu byla převzata z předpisu CS – LSA, přičemž minimální 
hmotnost pilota je v předpisu stanovena na hodnotu 54,5 kilogramu, standardní hmotnost 
má hodnotu 86,5 kilogramu. Horní hranice není v předpisu stanovena a pro účely práce byla 
brána hodnota 100 kilogramů. 
Souřadný systém pro výpočet centáží byl použit dle Obrázku 27, přičemž počátek 
souřadného systému je na motorové protipožární přepážce. 
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Obrázek 28: Souřadný systém letounu 
 
Odhad hmotností a polohu centráže v procentech střední aerodynamické tětivy 
pro prázdný letoun shrnuje Tabulka 20. Poloha centráže je pro prázdný letoun vypočtena na 
26,8 % SAT. 
Pro případy obsazení letounu dvěma piloty o hmotnosti 86,5 kilogramu a maximálním 
množstvím paliva 40 kilogramů však dle Tabulky 23 vychází centráž velmi blízko bezpečné 
zadní centráže stanovené výrobcem letounu, která činí 32 %. Z těchto důvodů, které by v 
případě překročení maximální vzletové hmotnosti a nedodržením letové příručky v oblasti 
hmotnosti posádky znamenaly možné problémy s pilotáží letounu a v krajním případě by 
mohly skončit i havárií, bylo rozhodnuto posunout oba motory, převodovou skupinu, spolu 
s vrtulí, o 150 mm dopředu. Tímto zásahem dojde k změně polohy centráže pro všechny 
případy, přičemž pro prázdný letoun je poloha centráže vypočtena na 26,9 % SAT. Zároveň 
ani při maximální vzletové hmotnosti nedojde k překročení centráže a tím pádem 
jsou zajištěny i síly v řízení dle předpisu, jelikož letoun se pohybuje v rozsahu centráží 
již schváleného letounu. 
 
Tabulka 19: Výsledné centráže různých konfigurací - shrnutí 
Konfigurace letounu Výsledná centráž v  [%] 
2 x pilot 86,5 kg + maximální palivo 29,9 
2 x pilot 54,5 kg + maximální palivo 29 
1 x pilot 100 kg a 1 x pilot 80 kg + maximální palivo 29,6 
1 x pilot 86,5 kg + nulové palivo 26,7 
1 x pilot 54,5 kg + nulové palivo 28,4 
1 x pilot 100 kg + nulové palivo 26,7 
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Tabulka 20: Výsledná centráží hybridního letounu KP 2U Sova 
 
 
 
 
 
 
 
 
Prázdný letoun 
Komponenta letounu         
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M  
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Páka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie+nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1    
Pilot 2    
Palivo    
Suma Σ 379.91 41 338.20 409 385.99 
Poloha těžistě letounu xT  
[mm] 
- 1 077.59 - 
Centráž v %  26.9  
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Obrázek 29:Graf závislosti obsazení letounu na centráži 
 
 
9.13 Provoz navrhovaného letounu 
 
S komerčním provozem hybridního letounu nejsou v současné době žádné praktické 
zkušenosti, proto se jedná jen obecná doporučení. 
V prvé řadě je nutné vzlet letounu provádět s plně nabitými bateriemi pro zajištění 
maximálního možného výkonu. Pokud by vzlet probíhal s vybitými bateriemi, navíc 
na travnatém, podmáčeném terénu, je vysoce pravděpodobné, že výkon spalovacího motoru 
nebude stačit pro bezpečný vzlet a může dojít v krajním případě i k nehodě. Z výše 
uvedeného tedy vyplývá, že vzlet bude prováděn při činnosti obou motorů. Stoupání 
je možné provést při nižší rychlosti letu či lze provést jen na elektromotor. 
Let v cestovní hladině je možný pouze na elektrický pohon, přičemž při překročení 
uvažované cestovní rychlosti dojde k urychlenému vybíjení baterií, zvýšení počtu 
nabíjecích cyklů a tím pádem to povede také k rychlejší degradaci baterií a jejich nutné 
výměně. 
Manipulaci s bateriovými kontejnery smí provádět jen osoba řádně proškolená, jelikož 
se jedná o elektrické zařízení s vysokým zdrojem napětí i proudu, ohrožujícím lidský život 
při nesprávné manipulaci. 
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10. Odhadované náklady na projekt 
 
V každé době o realizaci a úspěšnosti projektu rozhodují především finanční náklady, 
které je nutné do projektu vložit, aniž by byla zajištěna jejich návratnost, je tedy v prvé řadě 
nutné najít investora, který věří danému projektu. Pokud se podaří investora najít a v našem 
případě sestrojit prototyp, ani zdaleka nelze projekt označit za plně úspěšný, pokud jediným 
cílem projektu nebyl právě prototyp, na kterém došlo k ověření funkčnosti daného návrhu 
jako je tomu například u různých vědeckých výzkumů. Ve většině případů je cílem sériová 
výroba, návratnost vložených prostředků k investorovi a k tomu předpokládaný zisk. 
A o tom jak se bude daný stroj prodávat, rozhoduje jeho přidaná a užitná hodnota oproti 
již existujícím strojům spolu s jeho cenou. Pokud bude vytvořen stroj s pouze malým 
zlepšením parametrů oproti stávajícím strojům, avšak za vysokou cenu, je téměř jisté, 
že stroj na trhu své místo nenalezne. Proto je vhodné se na konci této práce alespoň přibližně 
podívat na možné náklady na projekt hybridního pohonu. 
 
Tabulka 21: Náklady na komponenty hybridního pohonu 
AE50R 411 000 Kč (15 000 Euro)1 
Rex 90 158 920 Kč (5 800 Euro) 1 
Baterie 549 Kč / kus => 834 480 Kč 
Převodovka 40 000 Kč 
 
Z tabulky 20 vyplývá, že vstupní náklady na hybridní pohonnou jednotku nejsou nízké 
a to i přesto, že nebyly v rámci cenové kalkulace uvažovány pracovní hodiny vývojových 
pracovníků a pracovníků výroby pro detailní vývoj a následnou úpravu sériového letounu. 
Výměna motoru Rotax 912 za motor AE50R nám ve výsledku letoun zdraží 
o cca  159 000  korun (cena nového motoru Rotax 912 se pohybuje okolo 
250 000 korun  –  záleží na verzi motoru, a tudíž můžeme tuto cenu odečíst od ceny motoru 
AE50R). Další položkou, zvyšující konečnou cenu letounu je elektromotor Rex 90 od firmy 
Rotex electric. Nejdražší položkou pro hybridní jednotkou poháněný letoun jsou baterie. 
Celkem bude v letounu použito 1 520 kusů baterií EagleTac 3 400 mAh a to za celkovou 
cenu 834 480 korun, nebude-li poskytnuta množstevní sleva apod. Určitou nevýhodou 
je také nutnost obměnit baterie po určité době používání a po určitém počtu nabíjecích 
cyklů. U Li – Ion baterií je jako standardní počet nabíjecích cyklů, které jsou schopny 
vydržet bez výrazného omezení kapacity, uváděn okolo 600, pokud baterie nejsou vybíjeny 
až na spodní přípustnou mez, ale jen například z třetiny, vzroste počet nabíjecích cyklů 
na hodnotu cca 1 500.  Převodovka z motoru Rotax 912, přenášející pohon na vrtuli 
je posledním prvkem v seznamu, který zvyšuje výslednou cenu letounu 
a to o cca 40 000  korun co se týče samotného nákupu a dalších několik desítek tisíc 
co se týče úpravy převodovky pro potřeby hybridního pohonu. Celkové náklady jsou tedy 
vyšší o 1 194 400 korun oproti letounu s klasickým spalovacím pohonem. 
                                                          
1 Směnný kurz je pro účely výpočtu v této práci stanoven na 27,40 Kč za 1 Euro. 
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V následující části bude řešena výhodnost či nevýhodnost koupě letounu s hybridním 
pohonem z pohledu koncového uživatele tj. organizace, využívající letoun pro turistiku 
a výcvik. Pokud se tedy organizace rozhodne zakoupit letoun s navrhovaným hybridním 
pohonem, zaplatí částku minimálně o 1 194 400 korun vyšší než při zakoupení letounu 
s klasickým pohonem. I přes počáteční vyšší investici organizace zcela po právu očekává 
návrat vložených investic navíc, především na úspoře paliva a tím pádem na financích za 
palivo. Uvažujme letoun s ročním náletem H = 350 hodin, což odpovídá hodině letu denně 
za rok, zbytek dnů stráví letoun na opravách a předepsaných prohlídkách a spotřebou paliva 
S = 14 litrů na hodinu letu. Během stanovených 350 letových hodin letoun absolvuje 200 
hodin navigačního typového letu, což je celkem 50 letů a tedy celkem 150 nabíjecích cyklů 
baterií. Zbylou část letových hodin budou typové výcvikové lety, což je tedy 150 letových 
hodin a tedy 600 nabíjecích cyklů. Počítáme-li s faktem, že baterie budeme muset vyměnit 
po 1 500 cyklech, což znamená, že baterie bude nutné vyměnit každé dva roky. Pro výpočet 
budeme baterie měnit tedy po období O = 2 roky. To je tedy doba, za kterou by se nám měla 
vrátit investice do baterií, zmiňovaných 834 480 korun a zároveň by měla být ještě rezerva 
na splacení dalších nákladů uvedených výše. Jedinou možnou úsporou je u hybridní 
pohonné jednotky úspora na palivu pro spalovací motor. Pro tento případ budeme brát 
hodnotu úspory paliva na hodinu letu 25% ze standardní spotřeby i přesto, že ve skutečnosti 
dle Roberta Fusaro [21] je skutečná úspora nižší a pohybuje se okolo 15%, nicméně výzkum 
byl proveden na jiném typu letounu a lze tedy předpokládat vyšší úsporu. Cena jednoho 
litru leteckého benzínu o oktanovém čísle 95 je stanovena pro výpočet na B = 35 korun. 
Nyní již můžeme stanovit úsporu hybridní pohonné jednotky za stanovené období 2 let: ο ௣ܸ௔௟௜௩௢Ǥ ൌ ͲǡʹͷǤ ܵሾ݈ሿ ο ௣ܸ௔௟௜௩௢ ൌ ͲǡʹͷǤ ͳͶ ൌ ͵ǡͷ݈ lݏ݌݋ݎܽ௥௢«௡À ൌο ௣ܸ௔௟௜௩௢ǤǤ ܪǤܤሾܭ«ሿ lݏ݌݋ݎܽ௥௢«௡À ൌ ͵ǡͷǤ ͵ͷͲǤ͵ͷ ൌ Ͷʹͺ͹ͷܭ« lݏ݌݋ݎܽ௢௕ௗ௢௕À ൌlݏ݌݋ݎܽ௥௢«௡ÀǤ ܱሾܭ«ሿ lݏ݌݋ݎܽ௢௕ௗ௢௕À ൌ Ͷʹͺ͹ͷǤ ʹ ൌ ͺͷ͹ͷͲܭ« 
 
Z výpočtů je patrné, že úspora nákladů na palivo ani z desetiny nepokrývá počáteční 
investici do baterií a ani zdaleka nedochází k úspoře nákladů natolik, aby úspory z provozu 
hybridního letounu pokryli další investice do hybridní jednotky. Na druhou stranu je nutné 
poznamenat, že rozdíl pořizovacích nákladů a úspory může být ve skutečnosti mnohem 
nižší, pokud dojde k vzestupu cen ropy na světových trzích či dojde k zlevnění použitých 
baterií nebo budou dostupné jiné kvalitnější a levnější zdroje elektrické energie. Je tedy 
předčasné v současné době zcela zavrhnout hybridní pohon jako neekonomický. Vše záleží 
na vývoji a ceně především baterií a také ropy. 
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11. Závěr 
 
Cílem práce bylo navrhnout letoun v kategorii LSA či VLA, který by umožnil zástavbu 
hybridní pohonné jednotky. První část práce se zabývá obecnou tematikou netradičních 
pohonů v letectví s uvedenými příklady. Následuje část zabývající se hybridním pohonem 
a jeho koncepcemi, následující části věnující se akumulátorům dostupných na trhu s volbou 
baterií pro hybridní pohon. Další kapitola volí koncepci hybridního pohonu, ve které 
je výsledkem volba paralelní koncepce hybridního pohonu jako nejvhodnější pro letectví. 
Následuje kapitola s požadavky na letoun pro hybridní pohon, které již předběžně určují 
podobu letounu. Práce pokračuje kapitolou věnující se průzkumu trhu s lehkými letouny. 
V této kapitole je rozhodnuto vydat se cestou úpravy stávajícího letounu, nejen kvůli úspoře 
nákladů. Následuje výběr komponent pro hybridní pohonnou jednotku a jejich rozmístění 
a uchycení v prostoru motorového lože. Původní spalovací motor Rotax je nahrazen 
spalovacím motorem firmy AustroEngine, je doplněn elektromotor firmy Rotex Electric 
a upraven reduktor z motoru Rotax 912 pro účely paralelního hybridního pohonu.  Motorové 
lože je navrženo zcela nové, vyhovující hybridní pohonné jednotce, zároveň umožňuje 
poměrně snadnou výměnu jednotlivých komponent. Také je poznamenána nutná změna 
tvaru kapotáže motorového prostoru v důsledku převodové skupiny (reduktoru), která 
zasahuje mimo obrys původní kapotáže.  Následuje výpočtová část s určením minimálních 
potřebných výkonů pro dané parametry letu spolu s určením minimálního počtu bloků 
baterií pro provoz, který je stanoven na 2 kontejnery o celkovém počtu 10 - ti bloků. Letoun 
je schopen letět buďto jen na elektromotor, kde je omezen vydrží baterií, jen na spalovací 
motor nebo je schopen oba druhy pohonu kombinovat. Převod výkonu na vrtuli 
při současném chodu obou motorů zajišťuje převodová skupina spolu s řídící jednotkou. 
Převodová skupina je k oběma motorům připojena hřídelemi s třecími spojkami, 
umožňujícími odpojení jednoho ze zdrojů výkonu nebo jeho opětovné připojení k již 
jednomu pracujícímu motoru, přičemž přenos výkonu a využívání jednotlivých druhů 
pohonu řídí řídící jednotka nebo je možné pomocí přepínače na přípusti motoru volit druh 
pohonu i manuálně. Na závěr je zhodnocena ekonomická přínosnost nákupu letounu 
s hybridní pohonnou jednotkou z pohledu koncového uživatele.  
Bohužel, za současných podmínek nelze zájemcům o hybridním pohonem poháněný 
letoun nákup doporučit, jelikož úspora nákladů na palivu nedokáže vyvážit vyšší počáteční 
náklady při nákupu a následně při nákupu nových baterií po uplynutí jejich životnosti. Na 
druhou stranu současná neefektivnost hybridního pohonu neznamená, že tento stav bude 
trvat i nadále v budoucnosti. S příchodem nových technologií a nových zdrojů elektrické 
energie je velmi pravděpodobné, že nakonec dojde ke smazání rozdílů, co se týče 
ekonomiky a nakonec se hybridní pohon prosadí i v letectví, tak jako se začíná již 
prosazovat v automobilovém průmyslu. Nebo je také možné, že se objeví zcela nová 
technologie pohonu, která hybridní pohon odsoudí do historie jako slepou uličku 
technického vývoje. 
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Seznam symbolů a zkratek 
 
 
%      Procento 
°     Stupeň 
A      Ampér 
Ah     Ampérhodina 
h      Hodina 
kg     Kilogram 
km.h-1     Kilometr za hodinu 
ks      Kus 
kW     Kilowatt 
m      Metr 
m.s-1     Metr za sekundu 
m2     Metr čtvereční 
mAh    Miliampérhodina 
mm      Milimetr 
n       Násobek  
s       Sekunda 
SS      Souřadný systém 
T       Těžiště 
V       Volt 
W      Watt 
Wh      Watthodina 
x      Souřadnice x 
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Seznam použitých veličin: 
 
C   [%]   Centráž 
Cpotř.   [Ah]   Potřebná kapacita 
Ec    [Wh]   Energie v bateriích 
Ev    [Wh]   Využitelná energie v bateriích 
g    [m.s-2]  Tíhové zrychlení 9,81 m.s-2 
G    [N]   Tíhová síla 
ho1   [m]   Operační výška letu – navigační let 
ho2   [m]   Operační výška letu – výcvikový let 
I    [A]   Proud 
Ivyb.   [A]   Celkový vybíjecí proud  
Ivyb.bat.   [A]   Vybíjecí proud jednoho článku 
mMTOW   [kg]   Maximální vzletová hmotnost 
nbat.  [-]  Počet baterií 
nblok.  [-]  Počet bateriových bloků 
P   [W]  Výkon 
Pbat.  [W]   Potřebný výkon baterií – horizontální let 
Pbat.st.  [W]   Potřebný výkon baterií – stoupavý let 
Ppmin   [W]  minimální potřebný výkon pro horizontální let 
Ppmin100   [W]  Potřebný výkon pro horizontální let 100 km.h-1 
Ppminc  [W]   Minimální potřebný výkon pro cestovní let 
Ppmins   [W]   Minimální potřebný výkon pro stoupavý let 
Ppohon.skup.  [W]   Potřebný výkon pohonné skupiny – horizontální let 
Ppohon.skup.st. [W]   Potřebný výkon pohonné skupiny – stoupavý let let 
Ppst.  [W]   Potřebný výkon pro stoupavý let 
ts1    [s]   Čas stoupání do operační výšky – navigační let 
ts2    [s]   Čas stoupání do operační výšky – výcvikový let 
U    [V]   Napětí  
Ubat.   [V]   Nejnižší pracovní napětí jednoho článku 
Uelm.   [V]   Pracovní napětí elektromotoru 
vc   [m.s
-1]  Cestovní rychlost 
vmin   [m.s
-1]  Minimální rychlost horizontálního letu  
w    [m.s-1]  Stoupací rychlost  
ΔP   [W]   Přebytek výkonu 
ηelm.   [-]   Účinnost elekromotoru 
ηpřevod.   [-]   Účinnost převodovky 
ηvrtule   [-]   Účinnost vrtule 
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Příloha 1 
Tabulka 22: Centráž prázdného letounu - neposunutá hybridní pohonná jednotka 
Prázdný letoun 
Komponenta letounu         
[-] 
Hmotnost 
m [kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M  
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96 000.00 
Přední část trupu 17.45 582.50 10 164.63 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10 091.99 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16 716.89 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36 897.42 
Sklo  6.64 813.30 5 400.31 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8 665.60 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.60 
Páka kabiny 1.68 1 423.10 2 390.81 
Kýl 1.78 5 282.00 9 401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38 811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10 073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17 605.00 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1 680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18 424.00 
Nožní řízení 4.00 819.70 3 278.80 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8 532.25 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3 200.00 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2 405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14 500.80 
Interiér 10.00 550.00 5 500.00 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -10 915.20 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -9 000.00 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -10 110.00 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136 000.00 
Kabely 6.00 900.00 5 400.00 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3 195.00 
Pilot 1    
Pilot 2    
Palivo    
Suma Σ 379.41 41 958.20 419 061.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 104.51 - 
Centráž v %  29.0  
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Tabulka 23: Centráž letounu při obsazení dvěma piloty o hmotnosti 86,5 kg a maximálním množství 
paliva - neposunutá hybridní pohonná jednotka 
2 x pilot 86.5 kg + maximální palivo 
Komponenta letounu         
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M   
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96 000.00 
Přední část trupu 17.45 582.50 10 164.63 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10 091.99 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16 716.89 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36 897.42 
Sklo  6.64 813.30 5 400.31 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8 665.60 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.60 
Páka kabiny 1.68 1 423.10 2 390.81 
Kýl 1.78 5 282.00 9 401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38 811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10 073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17 605.00 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1 680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18 424.00 
Nožní řízení 4.00 819.70 3 278.80 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8 532.25 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3 200.00 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2 405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14 500.80 
Interiér 10.00 550.00 5 500.00 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -10 915.20 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -9 000.00 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -10 110.00 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136 000.00 
Kabely 6.00 900.00 5 400.00 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3 195.00 
Pilot 1 86.50 1 060.00 91 690.00 
Pilot 2 86.50 1 260.00 108 990.00 
Palivo 40.00 1 260.00 50 400.00 
Suma Σ 592.41 45 574.20 670 303.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 131.49 - 
Centráž v %  31.2  
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Tabulka 24:Centráž letounu při obsazení letounu dvěma piloty o hmotnosti 86,5 kg a maximálnm 
množství paliva - posunutá hybridní pohonná jednotka 
2 x pilot 86.5 kg + maximální palivo 
Komponenta letounu            
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M  
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Paka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1 86.5 1060 91690 
Pilot 2 86.5 1260 108990 
Palivo 40 1280 51200 
Suma Σ 592.41 44 958.20 660 216.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 114.46 - 
Centráž v %  29.8  
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Tabulka 25: Centráž letounu při obsazení letounu dvěma piloty o hmotnosti 54,5 kg a maximálnm 
množství paliva - posunutá hybridní pohonná jednotka 
2 x pilot 54.5 kg + maximální palivo 
Komponenta letounu            
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M  
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Paka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1 54.5 1060 57770 
Pilot 2 54.5 1260 68670 
Palivo 20 1280 25600 
Suma Σ 508.41 44 958.20 560 376.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 102.21 - 
Centráž v %  28.9  
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Tabulka 26: Centráž letounu při obsazení letounu dvěma piloty o hmotnosti 100 kg a 80 kg a 
maximálnm množství paliva - posunutá hybridní pohonná jednotka 
1 x pilot 100 kg + 1 x pilot 80 kg + maximální palivo 
Komponenta letounu            
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M   
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Paka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1 100 1060 106000 
Pilot 2 80 1260 100800 
Palivo 40 1280 51200 
Suma Σ 599.41 44 958.20 666 336.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 111.65 - 
Centráž v %  29.6  
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Tabulka 27: Centráž letounu při obsazení letounu jedním pilotem o hmotnosti 86,5 kg a nulové 
množství paliva - posunutá hybridní pohonná jednotka 
1 x pilot 86.5 kg + nulové palivo 
Komponenta letounu            
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M   
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Paka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1 86.5 1060 91690 
Pilot 2 0 1260 0 
Palivo 0 1280 0 
Suma Σ         465.91             44 958.20     500 026.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 073.22 - 
Centráž v %  26.6  
 
 
 
 
67 
 
Tabulka 28: Centráž letounu při obsazení letounu jedním pilotem o hmotnosti 54,5 kg a nulové 
množství paliva - posunutá hybridní pohonná jednotka 
1 x pilot 54.5 kg + nulové palivo 
Komponenta letounu            
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M  
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Paka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1 54.5 1060 57770 
Pilot 2 54.5 1260 68670 
Palivo 0 1280 0 
Suma Σ 488.41 44 958.20 534 776.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 094.93 - 
Centráž v %  28.3  
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Tabulka 29: Centráž letounu při obsazení letounu jedním pilotem o hmotnosti 100 kg a nulové 
množství paliva - posunutá hybridní pohonná jednotka 
1 x pilot 100 kg + nulové palivo 
Komponenta letounu            
[-] 
Hmotnost m 
[kg] 
Vzdálenost T od 
počátku SS [mm] 
Moment M  
[kg . mm-1] 
Křídlo 80.00 1 200.00 96000 
Přední část trupu 17.45 582.50 10164.625 
Střední část trupu 5.58 1 808.60 10091.988 
Zadní část trupu 3.37 4 960.50 16716.885 
Zadní část trupu kornout 11.80 3 126.90 36897.42 
Sklo  6.64 813.30 5400.312 
Rám překrytu 8.00 1 083.20 8665.6 
Laminátová vestavba 4.00 900.40 3601.6 
Paka kabiny 1.68 1 423.10 2390.808 
Kýl 1.78 5 282.00 9401.96 
Stabilizátor 8.27 4 693.00 38811.11 
Směrovka 1.80 5 596.20 10073.16 
Výškovka 3.50 5 030.00 17605 
Příďový podvozek + kolo 6.90 243.60 1680.84 
Hlavní povozek + kola 14.00 1 316.00 18424 
Nožní řízení 4.00 819.70 3278.8 
Ruční řízení 5.34 1 597.80 8532.252 
Motorové lože 10.00 - 320.00 -3200 
Motorové kryty 6.30 - 381.90 -2405.97 
Sedačky 12.00 1 208.40 14500.8 
Interiér 10.00 550.00 5500 
Spalovací motor 32.00 - 341.10 -15715.2 
Elektromotor 20.00 - 450.00 -12000 
Převodová skupina 15.00 - 674.00 -12360 
Baterie + nabíječka 80.00 1 700.00 136000 
Kabely 6.00 900.00 5400 
Vrtule 4.50 - 710.00 -3870 
Pilot 1 100 1060 106000 
Pilot 2  1260 0 
Palivo 0 1280 0 
Suma Σ 479.41 44 958.20 514 336.19 
Poloha těžistě letounu xT 
[mm] 
- 1 072.85 - 
Centráž v %  26.5  
 
 
 
 
